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异质层合透明件疲劳失效模式及损伤机理
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摘要： 主流飞机座舱盖透明件采用聚碳酸酯(PC)、聚氨酯弹性体(TPU)和定向有机玻璃(PMMA)的异质层合结构

设计，旨在满足高透光性和高抗冲击性能的综合要求。透明件在服役周期内经受持续的气动载荷和压力变化过程中

会产生应力集中、微裂纹等安全隐患，使得在长期交变应力作用下疲劳失效具有突发性和隐蔽性，影响飞行安全。对

异质层合结构透明件的疲劳性能评估，测得其条件疲劳极限为41.3 MPa，并基于不同应力水平绘制S-N曲线。研究总

结了42，50，60 MPa三种不同应力下层合透明件的失效形式，分别为PC蠕断，PMMA脆断及PC与TPU界面脱黏后颈

缩。采用光学显微镜观测PC层试验过程表面裂纹扩展行为，通过有限元建模对疲劳过程中应力进行了预测分布，并

结合层合透明件疲劳过程应力双折射结果，揭示整体试样失效机理。使用数字图像相关技术捕捉单层材料在不同载

荷条件下的应变场，发现PC层在疲劳过程中不仅受轴向拉力，还由于形变差异受到显著剪切力作用，且单层材料实

际受力均高于设定载荷值。
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Abstract ： A heterogeneous laminated structure composed of polycarbonate (PC)，thermoplastic polyurethane (TPU)，and 

oriented poly (methyl methacrylate)(PMMA) was employed in transparent canopy of mainstream aircraft，and was designed to meet 

the comprehensive requirements of high light transmittance and high impact resistance. During their service life，the transparent 

components were subjected to continuous aerodynamic loads and pressure variations，which could induce safety hazards such as 

stress concentration and microcracking，resulting in sudden and concealed fatigue failure under long-term alternating stress，ultimate‐

ly compromising flight safety. Fatigue performance evaluation of the heterogeneous laminated transparent structure determined a 

conditional fatigue limit of 41.3 MPa，and the S-N curve was constructed based on different stress levels. It was identified there are 

failure modes of laminated transparent structure under three stress levels，42 MPa，50 MPa，and 60 MPa : PC creep rupture，PMMA 

brittle fracture，and necking after interfacial debonding between PC and TPU. The propagation behavior of surface cracks in PC 

layer during testing was observed using optical microscopy. Finite element modeling was employed to predict stress distribution 

during the fatigue process，and when combined with stress birefringence results obtained from the laminated transparent structure 

under fatigue，the overall failure mechanism of the specimen was revealed. Digital image correlation technology was used to analyse 

strain fields of individual material layers under different loading conditions. The results indicate that PC layer is not only subjected 

to axial tension but also experience significant shear forces due to deformation mismatch during fatigue. Furthermore，the actual 

stress borne by each individual material layer was found to exceed the predetermined load values.
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聚碳酸酯(PC)是一种高性能热塑性材料，具有

透明度高，抗冲击性能强，热稳定性好的特点，是汽

车工业、电子产品、医疗器械和光学元件的重要原

材料[1-2]。尤其在航空工业中，飞机座舱盖对材料的

光学特性、强度和耐候性提出严苛要求，PC凭借其

优异的综合性能成为座舱盖透明件的核心材料

之一。

早期飞机风挡使用 6~35 mm 单层有机玻璃

(PMMA)，如P-51“野马”战斗机、“幻影”战斗机。此

材料质量轻，光学和力学性能均能满足飞机的使用

要求。随着飞机整体布局的改进，整体式座舱盖系

统设计要求更高的结构强度和抗鸟撞性能，同时需

满足在强烈冲击和高热等极端环境中救生要求。

国际主流方案为高透光度定向 PMMA，PC 通过与

中间层胶片(TPU)黏合的方式制备层合透明件，通

过TPU软胶层协调PC的韧性及PMMA的刚度，并

满足高透光度要求。异质层合结构透明件在整体

强度，抗冲击性能及减重方面表现优异，能达到提

高座舱盖透明件安全性的目的，目前美国主流战斗

机F/A-18，F-35风挡采用此结构[3-5]。

飞机在飞行过程中不断遭受气动力和压力变

化，导致座舱盖透明件长期处于一种拉伸疲劳状

态，而座舱盖透明件为结构件，是飞机机体中最薄

弱的部分，在长期使用过程中可能会由于应力集

中、微裂纹扩展和高温高湿环境中性能退化诱发安

全隐患，国内也发生过多起由于透明件失效造成的

事故[6-8]，有研究指出，飞机透明件主要失效方式为

疲劳破坏[9]。针对座舱盖透明件疲劳性能的研究，

张萃等[10]对某型飞机新成型和服役后单层座舱盖透

明件的疲劳性能开展对比研究，通过升降法和成组

法分别获得二者的条件疲劳极限和 S-N曲线，结果

表明，服役后透明件的条件疲劳极限比新成型透明

件的条件疲劳极限高 0.5 MPa，推测原因是疲劳老

化过程中材料内部残余应力的逐步释放及弱化，整

体透明件受力更均匀，疲劳性能略有提升。王显显

等[11]聚焦某型机座舱盖银纹产生机制，认为有机玻

璃透明件在未完全消除残余应力时，长期气动载

荷、舱内外压差及温度波动的耦合作用会驱动银纹

萌生及扩展，同时由于黏接边缘胶液腐蚀诱导溶剂

银纹产生，在二者的耦合作用下会加速应力-溶剂银

纹的演化并最终导致透明件失效。Kim等[12]对某型

机座舱盖的开裂问题展开分析，在飞机服役超过24

年后，座舱盖PMMA层出现了裂纹并快速扩展，研

究认为PMMA层表面的孔洞是裂纹萌生的起点，由

于气动热作用，在长期持续载荷作用下微孔洞逐渐

扩展成宏观裂纹并最终导致座舱盖透明件发生

破坏。

目前研究主要集中在单层PMMA或单层PC疲

劳特征，对层合结构透明件的疲劳研究报道较少，

层合结构作为一种主流的座舱盖结构，如果未能掌

握其疲劳性能及失效机理，飞行安全就不能得到保

障。PMMA/TPU/PC 的层合结构由于存在 PMMA-

TPU及 PC-TPU两个界面，其疲劳行为与界面累积

损伤、黏接强度及材料本征参数有关，同时硬-弹-韧

的层合结构模式造成了三种材料性能互偿的结果，

疲劳性能不仅取决于各材料本身，更由层间及多层

相互作用决定。因此，探索层合结构座舱盖透明件

的疲劳性能与失效机理，优化材料设计和制造工

艺，对飞机飞行过程中的安全性和使用寿命具有重

要的工程意义。

1 实验部分

1. 1　主要原材料

PC：分散系数 1.67，密度 1.20 g/cm3，拉伸强度

61 MPa，弹性模量 2381 MPa，北京航空材料研究院

股份有限公司；

PMMA：密度 1.19 g/cm3，拉伸强度 81 MPa，弹

性模量 3 590 MPa，断裂伸长率 52%，锦西化工研究

院有限公司；

TPU：密度1.08 g/cm3，拉伸强度48.3 MPa，断裂

伸长率475%，路博润特种化工(上海)有限公司。

1. 2　仪器及设备

伺服液压疲劳试验机：Instron 8801，美国英斯

特朗有限公司；

光学显微镜：Axioscope 5，美国蔡司公司；

热电偶温度计：CL3515R，美国奥米佳公司；

数字图像相关(DIC)分析软件：Vic-2D，相机像

素230万，美国Correlated Solutions股份有限公司；

宽量程 2D 双折射测定仪：WPA-100，日本

Photonic Lattice公司；

COMSOL Multiphysics 软件：瑞典 COMSOL 

Inc.公司。

1. 3　试样制备

将相同大小经过表面处理的PMMA与PC通过

热塑性中间层TPU胶片黏合，黏合工艺为：真空袋中
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室温冷抽30 min后同时升温升压至90 ℃，0.6 MPa，

保温保压 2 h，自然冷却。层合试样形状参考 GJB 

2033-94《航空有机玻璃拉伸疲劳试验方法》中的哑

铃状图样进行加工，并对中间工作段区域进行抛光

处理直至粗糙度 Ra<0.16，试样尺寸如图 1 所示，图

中M和H分别表示层合试样的宽度和厚度。

测试条件为：在应力比0.1，频率0.5 Hz，应力分

布系数 Kt=1，正弦波，疲劳寿命 50 000 次的条件下

进行层合试样疲劳性能的测试。为了确保试验过

程稳定，试验夹持段使用 600目砂纸包裹以增加摩

擦系数，同时测试过程通过风扇对试样表面实施物

理降温。试样制备和测试过程如图2所示。

2 结果与讨论

2. 1　条件疲劳性能测试

在本研究中，针对层合结构透明试样开展疲劳

性能测试，采用升降法获得层合试样的条件疲劳极

限，通过成组法构建其应力-寿命(S-N)曲线，升降法

测试结果如图3所示。定义初始应力水平并进行试

验，若达到预定的循环次数(50 000次)且未失效，则

将该应力水平下的试验测试结果记为越出，之后增

加一级应力(1 MPa)进行第二根试样测试，如果未达

到预定的循环次数试样出现银纹、微裂纹、脱层、玻

璃破坏等失效形式，将试验结果记为失效并降低一

级应力进行下一根试样测试，直至全部试验完成。

层合试样条件疲劳极限Sn依据式(1)进行计算。

                     Sn = 1
n∑i = 1

m ViSi                           (1)

式中：m为应力水平级数；n为有效试样总数；Vi

为第 i 级应力 Si 下试验的试样数；Si 为第 i 级的应

力值。

根据试验结果可得层合试样的条件疲劳极限Sn

见式(2)。

   Sn=
43×2+42×3+41×2+40×2+39

10 =41.3 MPa  (2)

在条件疲劳极限的基础上，进一步设置了 43，

45，50，60 MPa 共 4 组应力水平级数并进行疲劳测

试，通过曲线拟合得到层合试样的 S-N 曲线如图 4

所示，输出见式(3)。

                   y = 99. 73772 × x-0. 08711                                        (3)

2. 2　疲劳试样破坏模式及仿真分析

获得异质层合结构透明件的条件疲劳极限和

S-N曲线后，开展对层合结构透明件的失效形式分

析。层合后的试样疲劳测试结果主要展现三种破

坏形式，分别为PC单层发生缓慢韧性断裂(下文以

蠕断论述)，PMMA 单层断裂和 PC 单层颈缩变形，

如图5a-图5c所示。
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图3　层合疲劳试样测试结果图
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Fig. 1　Dimension diagram of laminated specimen
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图2　层合疲劳试样制备及测试过程

Fig. 2　Preparation and testing process of laminated fatigue specimens
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为验证受载略高于层合试验件条件疲劳极限

的破坏形式，将第一种试验工况设为：应力水平 42 

MPa，应力比 0.1，频率 0.5 Hz，试验结果为 PC 单层

发生蠕断，PMMA 层完好，试验未终止，PC 层的蠕

断过程是在千余次循环中完成，且蠕断后期裂纹扩

展速率变快。层合疲劳试验件在疲劳性能测试过

程中，存在 PMMA/TPU/PC 多材料界面交互作用，

PC 的线膨胀系数(7.0×10-5/℃)和 PMMA 的线膨胀

系数(6.25×10-5/℃)存在12%的差异，在循环载荷下，

黏合界面产生热应力[13-15]。为验证上述结果及 PC

的温度敏感性，对试验过程中间层温度进行采集。

如图 6 所示，温度传感器布置于 PC 与 TPU 胶层之

间，并使用热电偶温度计进行温度监测。在40 MPa

和 50 MPa循环载荷下，1 500次循环后温差可达近

10 ℃。尽管试验过程中通过外加风扇的方式对试

验件进行了表面降温，但热应力集中于胶片与基材

的界面黏接处，导致界面黏接处水平应力升高，鉴

于 PC 温度敏感性较高，温度上升会加速疲劳裂纹

的产生与扩展[16]。同时试样为异质层合结构，中间

层 TPU 软胶可吸收并分散部分应力，由于 PC 和

PMMA 材料模量存在差异，在相同载荷条件下 PC

的变形量更大，而PC通过与TPU胶片黏合，其变形

也会引发TPU胶片变形，而TPU胶片质地软韧，可

通过自身变形吸收部分能量。对PMMA而言，因其

模量高，变形量小，会对 PC产生厚度方向剪切力，

在疲劳载荷较小时，层合试验件的状态尚能够抵抗

这种变形，对于单层PC，轴向拉伸应力协同PMMA

层诱发的剪切力导致其受载超过自身条件疲劳极

限，出现微裂纹，并在循环载荷作用下不断扩展直

至PC层整体失效蠕断，此时主承力层为PMMA，由

于PMMA条件疲劳极限更高，且设定循环次数能保

证 PMMA层在疲劳过程中不脆断，因此会出现 PC

单层断裂，而试验仍持续进行的结果。

第二种试验工况为：应力水平 50 MPa，应力比

0.1，测试频率 0.5 Hz，试验循环次数接近 104次，层

合试样展现 PMMA层脆断，PC部分蠕断的混合失

效模式。裂纹扩展过程中可能伴随少量能量吸收

和塑性变形，在高应力水平循环作用下，PMMA更

容易发生脆性断裂。而PC凭借较高的韧性和抗裂

纹扩展能力，能够在裂纹扩展过程中吸收更多的能

量并发生蠕断，分散应力，延缓断裂进程[17]。在疲劳

加载过程中，PC 蠕断导致试样受力更为复杂，

PMMA不仅承受轴向拉伸应力，还受到来自 PC侧

的应力传递及TPU界面摩擦力，同时 PC发生部分

蠕断，未断裂侧由于应力重新分布产生向内的压应

力，PC侧裂纹扩展呈现撕裂形，进一步加剧PMMA

侧的应力集中。而PMMA与TPU由于中间存在黏

接界面，应力集中更大，同时由于疲劳过程界面温

度升高，分子链活性增加，加快了层合试样的裂纹

扩展，在超过 PMMA 的拉伸极限之后，PMMA 断

裂，断裂瞬间 PC 侧发生脱层。该失效模式主要出

现在循环应力水平高于层合试样的条件疲劳极限

约20%的工况下。

上述 PC蠕断和 PMMA/PC 混合疲劳失效模式

的产生机制与单层材料应力集中、界面作用力等因

素密切相关，为了深入揭示疲劳过程中界面应力的

分布规律，使用COMSOL Multiphysics软件对该结

构的疲劳行为进行分析，为失效模式的预测提供理

论支撑。

基于实际尺寸构建三维层合结构模型，层间采

用绑定接触模拟界面行为[18]。材料属性依据

PMMA和 PC真实状态定义，同时使用固体力学模

块和疲劳模块耦合分析，所采用的指数拟合方程

见式(4)。

                                       S=cNb                                                                (4)

(a) PC fracture (b) PMMA fracture (c) PC deformation

图5　层合试样的疲劳失效状态

Fig. 5　Fatigue failure state of laminated specimen
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图6　不同载荷下层合试样疲劳过程的温度变化

Fig. 6　Temperature changes during fatigue process of composite speci‐

mens under different loads
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式中：S为最大应力；N为材料疲劳破坏时的循

环次数；c，b为常数。

图7a-图7c展示了有限元模拟下层合试样拉伸

疲劳应力分布的发展过程。测试前样品表面应力

分布均匀，随着试验开始，由于三种材料的弹性模

量和泊松比等力学参数及尺寸参数不同，在层合试

样的PMMA层出现应力集中，随着疲劳次数增加，

在侧面边缘出现应力集中并逐渐扩散到整个工作

段，从模拟分析结构来看，这是因为侧边工作段区

域几何形态不同造成的应力集中。综合试验和数

值分析结果，认为异质耦合层合结构透明件失效原

因可归结为以下两方面：a)几何特征造成应力集中

于曲率工作段位置；b)试验件机械加工造成的表面

微观缺陷及应力集中。该结果与PC蠕断或PMMA

中间段脆断特征相对应。

第三种试验工况为：应力水平 60 MPa，应力比

0.1，测试频率 0.5 Hz，PC 层出现快速塑性变形，载

荷突变导致试验停止，试验循环过程仅为百次，PC

层承力状态与拉伸破坏形式相近。如图 8a-图 8d

所示。该试样承受循环应力为 60 MPa，显著高于

层合试样条件疲劳极限 41.3 MPa，由于 PC 层模量

较低，作为层合试验件的高延展性层，会通过颈缩

这一塑性变形方式能量耗散，同时与中间层 TPU

发生脱黏，从 PC 层开始变形到试验停止过程经历

约 25个循环，而 PMMA保持完整，就本质而言，这

一现象是由二者塑性差异及能量耗散机制共同作

用的结果，PC 层通过塑性变形耗散能量，对脆性

PMMA 层进行保护，进而延长整体层合试验件

寿命。

2. 3　微观形貌分析

在 PC 层往复循环疲劳过程中，其表面和内部

会逐渐产生一系列缺陷，这些缺陷构成裂纹萌生的

潜在位点，表面形貌与受力状态之间存在关联。在

循环载荷的持续作用下PC层损伤逐渐累积并形成

微裂纹，受加工残余应力及试样几何形貌影响，裂

纹源通常出现在试样工作段加工边缘位置。如图

9a-图9c所示，在循环载荷作用下，裂纹逐渐发生扩

展并伴随剪切带的形成，剪切带沿裂纹扩展方向排

列，并吸收能量，同时裂纹扩展过程在遇到材料内

部的其他缺陷及界面时，裂纹扩展路径发生偏转或

分叉。在裂纹扩展至临界尺寸时，PC发生断裂，断

裂瞬间能量释放形成了断裂面，断裂面展现出约

15°的光滑剪切角，这一特征是由断裂后期裂纹快速

扩展所致。图 9d为TPU和PC的黏接界面，上侧为

TPU，下侧为已经断裂破坏的PC，可见在循环载荷

作用下，PC 裂纹已经扩展至整个厚度方向，并与

TPU发生脱层。

针对 PC 单层颈缩变形的破坏模式，试验过程

中试样受载超过PC的屈服强度，PC分子链段沿应

力方向发生取向，形成具有高度取向特征的分子链

微纤维，局部区域的高度取向造成分子链内部形成

一定的空体积，在强光照射下发亮的银纹，由于受

(a) Specimen
before experiment

(b) Specimen
testing state

(c) Specimen
after experiment

(d) Left view of speciment before testing

(e) Left view in testing state

(f) Left view of specimen after experiment

图7　工作段断裂有限元分析结果

Fig. 7　Results of finite element analysis of work segment fracture

(a) 1 510 cycles (b) 1 518.5 cycles

(d) PC layer failure modes(c) 1 535.5 cycles

图8　高循环载荷下层合疲劳试验件的失效形式

Fig. 8　Failure mode of laminated fatigue test specimen under high 

cyclic loading
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载过高，银纹内微纤维逐渐断裂并形成裂纹，且每

一次循环载荷均会加剧试样的损伤累积，在高循环

载荷条件下，银纹区域会出现塑性变形，致使PC层

宽度逐渐减小，局部应力增加，同时受层间应力传

递及循环剪切应力的影响，PC层发生颈缩，试验终

止。值得一提的是，通过光学显微镜对颈缩区域微

观形貌可以发现，微裂纹并非垂直于拉伸应力的方

向扩展，而是沿着约45°的方向延伸，这是由于在拉

伸过程中，PC 除承受轴向拉伸载荷外，还因与

PMMA 的模量及变形量差异导致 PC 受到来自

PMMA的剪切力的约束，进而导致 PC中裂纹扩展

方向呈现 45°角扩展特征，由于拉伸应力值远高于

PC 与 TPU 的黏接力，在试验过程中还出现 PC 与

TPU脱层。

2. 4　应力双折射分析

针对异质层合透明件疲劳失效的模式，需要对

试验后残余应力分布进行分析，以捕捉推演 PC，

PMMA等本体材料因疲劳测试累积产生的残余应

力，故使用应力双折射仪对试验后试样进行残余应

力分析。应力双折射原理是试验过程中由于层合

透明件受到外界应力持续作用，内部结构发生变

化，光的传播速度不同导致出现双折射效应，进而

推测材料内部的应力情况。层合试样疲劳测试后

应力双折射特征如图 10所示。两者的疲劳受载分

别为 45 MPa 和 60 MPa，对应的失效模式为 PC 侧

疲劳蠕断和 PC 侧颈缩脱层失效。在 45 MPa 载荷

条件下进行疲劳试验，层合试样PC侧展现强韧性，

拉伸疲劳过程中 PC 可通过变形机制吸收部分能

量，当承受高于疲劳极限的往复循环载荷时，PC工

作段产生微裂纹，同时裂纹快速扩展直至 PC 层发

生整体断裂。在裂纹扩展阶段，PC 宽度方向出现

受力不均现象，待裂纹贯穿整根试样后，承载主体

为 PMMA，此时受力状态恢复均匀分布状态。对

于 60 MPa 循环载荷条件，试样疲劳载荷高于条件

疲劳极限约 45%，由于 PC 和 TPU 极性差异，相容

性欠佳，受拉载荷高于 PC 与 TPU 的黏接强度，易

在高循环载荷下发生界面滑移，最终导致 PC 与

TPU脱层。从应力双折射结果分析，在脱层萌生阶

段，界面微裂纹会伴随能量释放及应力场重分布，

在试样中心区域呈现紊乱状态，证明工作段区域应

力剧烈变化。而从中间段往两侧区域出现高密度

条纹状应力分布，这归因于 PC与TPU热膨胀系数

和弹性模量存在显著差异，在疲劳过程中会产生剪

切应力。同时，PC与TPU的脱层非整体瞬时发生，

因黏接界面强度差异，形成图 10b所示的条纹状应

力分布状态。

PMMA 脆断过程疲劳试样失效的应力双折射

分布如图 11 所示。试样的疲劳受载为 50 MPa，在

实际疲劳过程中，PMMA主承力层不仅受轴向拉伸

力，还因与PC模量差异受到斜向剪切力，这就导致

PMMA 受力不均匀，在此情况下，PMMA，TPU 和

PC黏接紧密，而主承载结构为PMMA，在较高载荷

疲劳试验中，PMMA易发生脆断，试样在疲劳循环

5 000次的应力分布如图11a所示。对于拉伸疲劳断
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(a) 45 MPa

Stress birefringence information (nm/cm)

Stress birefringence information (nm/cm)

(b) 60 MPa

图10　层合试样在不同载荷下应力分布示意图

Fig. 10　Schematic diagram of stress distribution in laminated

specimens under different loads

(a) Crack initiation zone

200 pixel

200 pixel

200 pixel

200 pixel

(b) Crack propagation zone

(d) Bonding area between
PC and TPU

(c) End zone of crack propagation

图9　层合试样的蠕变疲劳过程

Fig. 9　Creep-fatigue process of laminated specimens
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裂的PMMA，其断口位置因PMMA脆断应力释放展

现出低应力状态，而PMMA脆性较大，无法通过变形

方式释放应力，因此其他区域仍存在较高的残余应

力[19-20]。而PC变形量大，能够通过形变的方式将能

量扩散至整个PC层，从而降低单层应力集中，试样

疲劳失效后的残余应力分布如图11b所示。

2. 5　DIC测试

为了从细观角度解释材料差异及界面协调之

间关联，在层合结构透明件疲劳性能测试中进行

DIC采集，采集过程如图 12所示，试样测试结果见

表1。为探索在接近层合试样条件疲劳极限状态下

试样的受力特征，设定层合试样的疲劳循环载荷为

40 MPa，0.5 Hz，应力比 0.1。由于在低于条件疲劳

极限前提下进行测试，试样正常状态为越出，故将

DIC拍摄帧数设定为 25帧每秒，一次采集包含 750

张图片，单一周期50张图片组成该小时的图集。为

对比载荷超过层合试样条件疲劳极限后PC颈缩的

应变状态，设置工况条件为：55 MPa，0.5 Hz，应力比

0.1，采用DIC技术进行全程录制，拍摄频率为1fps，

拍摄面为PC正面，以分析高载荷条件下的PC形变

情况。疲劳试验结果为试样受载循环518次后发生

PC斜向颈缩变形，TPU与PC脱黏。

为了探究层合透明件疲劳试验结果为越出情

况下单层的应变情况，选取在 20 000 次循环(约 11

小时)和 40 000 次循环(约 23 h)试验过程的 DIC 数

据进行分析。图 13呈现试样在 20 000次循环时的

应变分布情况，可见其在疲劳过程中整体应变分布

对称性较好，PC 侧变形量较大且主要集中在工作

段区域，将此刻 PC 与 PMMA 的应变值进行对比，

并代入模量参数，可得 PC 和 PMMA 单层受力情

况，见表2。
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(a) Strain distribution at the minimum value

 (b) Strain distribution at peak value
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图13　层合疲劳试样在疲劳循环20 000次的谷峰值应变分布情况

Fig. 13　Distribution of valley peak strain of laminated fatigue speci‐

men after 20 000 fatigue cycles
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(a) 5 000 cycles

Stress birefringence information (nm/cm)

Stress birefringence information (nm/cm)

(b) After experiment

图11　层合试样PMMA层断裂情况应力分布示意图

Fig. 11　Schematic diagram of stress distribution in fracture of PMMA 

layer of laminated sample

图12　疲劳试验DIC采集过程

Fig. 12　DIC acquisition process of fatigue test

表1　DIC采集试样疲劳试验结果

Tab. 1　Fatigue test results of DIC collected samples

Sample

1#

2#

Stress

40 MPa

55 MPa

Number of cycles

50 000

518

Form of destruction

Exceeding

PC undergoes plastic 
deformation
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层合疲劳试样相较于设定的40 MPa，通过形变量计

算得到PC峰值受力情况和PMMA峰值受力分别增

加 47.8% 和 103%。从载荷-位移曲线可知，在恒定

循环载荷的条件下，层合试样位移呈现逐渐增大趋

势，这一现象表明层合试样已产生疲劳损伤的累

积，层合试样存在约束协同受力机制，即PMMA限

制整体试样形变幅度，进而避免显著的宏观塑性变

形，尽管PC受所受载荷未达到其屈服强度，但PC存

在弹塑性耦合变形，导致层合试样长度略微增加。

同时PC在疲劳过程中具备一定的延展性和能量耗

散能力，延缓试样的失效，DIC 结果也能印证上述

结论。

表 3为单层PC和PMMA试验后受力情况。相

较于 20 000次疲劳试验后试样的峰值应变，40 000

次循环后峰值应变增加了近1‰，尽管变形量微小，

但这一变化表明层合试样在缓慢地发生弹塑性变

形，同时从试样的应变分布状态也可以看出，

PMMA因厚度较大作为主承力层，在弹性变形范围

内，将能量分散至整个工作段，这也导致试样测试

后的应变状态呈对称分布。

由上述模量计算结果可知，PC 和 PMMA 虽处

于各自的条件疲劳极限范围内，且形变量存在差

异，但仍出现了试样失效的结果。为探究单层 PC

和PMMA的受力状态，对各层材料进行区域网格划

分，并以拉伸方向作为应变分析方向。如图 14 所

示，此时PC和TPU的应变略大于PMMA，形变集中

于 TPU 位置，对试样逐层进行线分析，发现从

PMMA与TPU黏接侧发生了向PC方向的斜向剪切

应变，且该现象在TPU侧更为明显，这也进一步验

证了上述试验结论。其原因是PC与PMMA模量不

同，在承受拉伸疲劳轴向力的情况下，PC变形量更

大，而PC与TPU的黏接强度高于PMMA与TPU的

黏接强度，因此在拉伸疲劳过程中，TPU软胶随着

PC发生变形，而由于PMMA与TPU的黏接强度大

于二者的剥离强度，PMMA会随着TPU变形而产生

斜向PC的力而不发生脱黏，这也导致PMMA和PC

均未达到各自条件疲劳极限的情况下，出现 PC 蠕

变失效的最终结果。

为了计算PC层受力大小，选取 20次循环下的

应变分布示意图，如图15a所示，此时试样未发生或

即将发生塑性变形。根据 PC的弹性模量，20次循

环后最大点应力值为 62.28 MPa，将轴向通过该最

大点的线定义为观测线，计算可得线应力值为

50.086 MPa，表明试样在特征点处出现了应力集中，

由于试样刚进入疲劳稳定状态，尚未将能量扩散至

整体，工作段应力集中更明显，因此出现局部应力

值远大于设定值，而整体应力值还未达到设定值的

情况。根据图 15d所示线应变波动状态可知，循环

超过50次之后，线应变波动幅度随循环次数增加而

增加，表明PC已进入塑性变形阶段，在循环次数较

少时，PC可通过变形吸收能量，但随着循环次数增

加，PC 累积损伤至不能抵抗超过其疲劳极限的应

力，因此发生了拉伸形变并产生颈缩失效。

图 15b-图 15c 展示了 PC 的应变分布三维图，

在试样断裂前存在明显颈缩集中，并呈斜向 45°分

布，这是由于TPU向 PC侧拉伸引起的部分错位导

表2　40 MPa下层合试样20 000次循环后受力情况

Tab. 2　Force situation of lower layer composite sample under 40 MPa after 20 000 cycles

Item

State of stress

Strain change amplitude/‰

Stress magnitude/MPa

PC

Minimum value

9.67

23.01

Peak value

24.85

59.16

PMMA

Minimum value

8.26

29.67

Peak value

22.65

81.32

表3　40 MPa下层合试样40 000次循环后受力情况

Tab. 3　Stress situation of lower layer composite sample under 40 MPa after 40 000 cycles

Item

State of stress

Strain change amplitude/‰

Stress magnitude/MPa

PC

Minimum value

9.62

22.90

Peak value

25.68

61.13

PMMA

Minimum value

8.24

29.51

Peak value

23.65

84.90
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图14　层合试样单层应变分布分析示意图

Fig. 14　Schematic diagram of single-layer strain distribution analysis 

of laminated specimens
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致的，因为TPU是软胶层，出现了向PC侧的扭转状

态。PC拉伸失效状态的最大主应力切面为剪切面，

依据莫尔圆定律，PC的裂纹通常沿 45°方向扩展并

最终发生剪切破坏[21]。图 15b和图 15c也展现出层

合试样工作段位置TPU向PC侧扭转颈缩的应变状

态，进一步证明 PC 受力情况更接近于拉伸受力

状态。

3 结论

(1)采用升降法测得标准外形层合疲劳试样的条

件疲劳极限为41.3 MPa，通过成组法获得试样的S-N

曲线。对层合试样受力分析表明，由于PMMA和PC

模量差异，在拉伸疲劳过程中PC不仅承受轴向拉伸

应力，同时承受PMMA侧的剪切力。同时因热膨胀

系数差异，在黏接界面处存在热应力，在 40 MPa和

50 MPa循环应力条件下PC与TPU层间温差最大可

达 10 ℃，热应力的累积可能加速试样的疲劳失效

过程。

(2)分类探讨了层合试样疲劳试验的三种破坏

形式，即 PMMA破坏，PC蠕断及 PC脱层变形。每

种破坏形式对应不同的受载大小和破坏机制。使

用光学显微镜对PC蠕变破坏和PC塑性变形表面形

貌进行分析，可观测到裂纹扩展方向和损伤累积状

态。通过应力双折射仪分析试样的应力分布，观测

了 45 MPa和 60 MPa两种应力条件下PC失效状态

的应力分布和50 MPa下PMMA脆断试样的应力分

布，存在应力场重分布、高密度条纹状应力分布及

PMMA 主承力状态，这与 COMSOL 的模拟结果

一致。

(3)使用DIC技术对 40 MPa条件下疲劳过程的

应变进行采集，结果表明在固定疲劳载荷条件下，

弹性变形范围内，计算得到的单层PC和PMMA受

力大于设定值的结论。同时对55 MPa条件下PC颈

缩变形进行了应变采集，证实了高载荷条件下TPU

扭转状态。通过 DIC 技术，证明了 PC 单层与 TPU

黏接力大于PMMA与TPU黏接力，且PC与PMMA

模量存在差异，导致PMMA不仅受轴向拉力，还受

到因形变量不同造成的剪切力。
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